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几何尺寸对风洞柔壁喷管型面设计的影响研究
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摘　 要：采用数值模拟方法，通过分析风洞试验段对称面马赫数分布云图、密度梯度分布云图和中心

轴线马赫数分布曲线，研究了基础模型和缩比模型的喷管设计结果。 通过对比 ２ 种模型的流场均匀

性如第一菱形区马赫数均方根偏差、轴向马赫数梯度和平均马赫数等流场均匀性指标，获取几何尺寸

对喷管设计结果的初步影响，为不同规模风洞的喷管设计提供指导。 结果表明，风洞几何寸增大引起

流场雷诺数增大，壁面黏性减弱，边界层更薄，流动越容易，相同来流工况下，缩比模型边界层厚度约

占截面尺寸的 ８％，而基础模型只占约 ５％。 较小的边界层厚度对层流型线的影响更小，由边界层修正

带来的不利影响减弱，流场品质更佳。 基础模型相比缩比模型，第一菱形区平均马赫数指标提升 ２～
３ 倍，马赫数均方根偏差基本改善 ３０％以上，轴向马赫数梯度则至少提升一个量级，即基础模型相比

缩比模型平均马赫数更接近设计值、马赫数均方根偏差和轴线马赫数梯度更小，流场指标全面提升。

关　 键　 词：风洞；柔壁喷管；几何尺寸；数值模拟；流场均匀性

中图分类号：Ｖ２１１．７４　 　 　 文献标志码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２５）０５⁃０８６２⁃０７

　 　 在跨超声速风洞中，喷管是实现气流从亚声速

到跨声速及超声速的重要设备，喷管设计的优劣直

接决定了流场品质的好坏，进一步影响风洞的实验

能力［１］。 风洞喷管结构形式经历了固块到柔壁的

发展过程。 固块喷管结构简单，流场重复精度高，由
于每个喷管块对应一个马赫数，需要通过更换喷管

块来改变试验马赫数，在小尺寸风洞中应用较多，在
大尺寸风洞中，由于尺寸增加带来了结构超重、安
装、拆换等困难，导致试验效率较低。 现代的跨超声

速风洞通常采用柔性喷管，在驱动系统的作用下，使
在平行固壁间的柔板形成所需的马赫数型面。 柔性

喷管具有宽的马赫数范围，可连续变马赫数，并能得

到较好的流场品质。
柔性喷管型面设计分为位流型面设计和边界层

修正［２⁃３］，位流型面设计一般使用特征线法［４］，得到

壁面型面曲线。 得到位流型面后，在一定的边界层

假设条件下，得到边界层位移厚度，对位流型面进行

修正，得到喷管设计曲线。 最早提出特征线法的是

Ｐｒａｎｄｔｌ 等［５］，后来，Ｐｕｃｋｅｔｔ 等［６⁃１１］ 基于特征线法完

善和优化了喷管型面设计。 中国空气动力研究与发

展中心（简称中心）基于 ＭＯＣ（特征线法）自主研发

了 １ 套柔性喷管设计方法，所设计的相关风洞均能

得到较好的试验段流场品质［１２⁃１５］。 边界层对于风

洞流场品质的影响是不利的，它不仅会改变喷管内

膨胀波和压缩波的形状，影响喷管出口气流方向，而
且由于它的存在使得位流的有效面积减小，在喷管

出口达不到设计马赫数。 由于边界层内流动较为复

杂，想要准确计算出附面层厚度较为困难，工程上一

般都是基于经验方法估算附面层厚度。
位流型面设计中，已知试验段马赫数、几何尺寸

等要求后，喷管设计参数已基本确定，主要困难在于

确定边界层修正量，该值与具体试验工况、几何尺寸

等因素相关。 边界层修正通常有理论方法、经验方

法和数值计算等方法，当前对于边界层的机理研究

还不是特别成熟，工程上一般认为边界层位移厚度

沿流向线性发展，具体地，每个马赫数下有对应的边

界层修正角度。 但是，边界层发展受当地雷诺数、流
动状态、物面粗糙度等影响，当上述因素差别较大

时，工程估计将会出现较大的偏差。
为获得一种流场质量满足国军标先进指标［１６］、

可连续变马赫数调节的柔壁喷管快速工程设计方
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法，对中心 ２ 座采用自主掌握的柔性喷管设计方法

设计建设的不同尺寸的风洞，采用数值模拟方法对

其流场均匀性进行了定量分析和比较，初步探索研

究不同几何尺寸风洞边界层修正对流场的影响

规律。

１　 计算物理模型及数值方法

１．１　 计算物理模型及网格划分方案

基于中心自主掌握的柔壁喷管设计方法，试验

段尺寸按 ８ 倍比例缩放（若无特别说明，本文所述

几何尺寸均进行了归一化处理），其余参数保持一

致设计了 ２ 套喷管，分别称为基础模型和缩放模型。
图 １ 为基础模型流场计算区域及网格划分，流

向方向为正 Ｘ方向，竖直方向为 Ｙ方向，横向方向为

图 １　 计算区域及网格划分示意图

Ｚ方向。 喷管为对称模型，计算选取１ ／ ４区域进行模

拟，Ｙ 轴和 Ｚ 轴为对称轴，未做特殊说明时，Ｘ ＝ ０ 处

为喉道位置。 基础模型通过网格无关性验证后，缩
比模型依据几何缩比进行相同比例网格划分。
１．２　 数值方法

１．２．１　 边界层厚度考察

对于近壁区域求解，主要集中在黏性子层的求

解上，一般有 ２ 种方式。 若要求解黏性子层，需要保

证 ｙ ＋ 值小于 １（建议接近于 １），由于 ｙ ＋ 直接影响第

一层网格节点位置，对于求解黏性子层的情况需要

非常细密的网格，通常要求有 １０ ～ ２０ 层边界层网

格。 当黏性子层数据不是特别重要时选择壁面函

数求解近壁区域，规定 ｙ ＋ 值在 ３０ ～ ３００之间。 为确

定不同 ｙ ＋ 值对数值模拟计算结果的影响，第一层壁

面网格高度分别取 ０．０１，０．０２，０．１，０．１８，０．５ ｍｍ。 图

２ 为不同第一层网格高度沿流向中心线马赫数分

布，第一层壁面网格高度取 ０．０１ ｍｍ 和 ０．１８ ｍｍ 时

分布基本一致。 图 ３ 为对应沿壁面的 ｙ＋分布，第一

层壁面网格高度取 ０．０１ ｍｍ 时，喷管壁面附近的 ｙ＋

基本分布在 １ ～ ３ 之间，第一层壁面网格高度取

０．１８ ｍｍ时，喷管壁面附近的 ｙ＋基本分布在 ３０ ～ ６０
之间，与建议值基本一致。 在后续计算中，所有模型

第一层网格高度均控制在 ０．１８ ｍｍ 左右。

　 图 ２　 不同第一层网格高度沿流 图 ３　 不同第一层网格高度沿壁面 ｙ＋向分布

向中心线马赫数分布

１．２．２　 网格无关性验证

沿 ｘ，ｙ，ｚ ３ 个方向选取了 ６ 组不同疏密的网格

进行 对 比 计 算， 依 次 命 名 为： Ｃｏａｒｓｅ１， Ｃｏａｒｓｅ２，
Ｎｏｒｍａｌ，Ｆｉｎｅ１，Ｆｉｎｅ２，Ｆｉｎｅ３，网格总数分别对应约为

３００ 万，４００ 万，５００ 万，６００ 万，８００ 万和 ９００ 万。
图 ４ ～ ５ 分别为试验段入口中心线马赫数分布

和喷管下游区及试验段轴线马赫数分布。

Ｎｏｒｍａｌ 网格与 Ｆｉｎｅ１、Ｆｉｎｅ２、Ｆｉｎｅ３ 相比，试验段

入口 及 轴 线 马 赫 数 分 布 基 本 一 致， Ｃｏｒａｓｅ１ 及

Ｃｏａｒｓｅ２ 相比其他 ４ 种网格在试验段入口中心线有

较大差别，在轴线马赫数分布上结果相差较大。 综

合考虑计算量和计算精度，确定计算模型网格为

Ｎｏｒｍａｌ 网格（网格总数约为 ５００ 万），并以此作为各

马赫数喷管条件下的计算网格量。

·３６８·
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　 　 　 　 　 　 　 　 图 ４　 不同网格数量试验段入口中心线马赫数分布 图 ５　 不同网格数量轴线马赫数分布

１．２．３　 数值计算方法的确定

结合上述分析，确定喷管流场数值模拟关键参

数：基础模型计算域网格数约 ５００ 万（缩比模型约

１１４ 万），ｙ＋控制在 ３０ 附近，湍流模型为 ｋ⁃ω、ＳＳＴ，来
流入口总压 ２５０ ｋＰａ（绝压），总温 ３２３ Ｋ，出口在超

声速流动情况下不指定边界参数，壁面为速度无滑

移条件，来流湍流强度取为 １％，采用理想气体、二
阶离散格式。

２　 计算结果及分析

２．１　 竖直对称面马赫数分布

图 ６～７ 为基础模型和缩比模型马赫数 １．２ ～ １．６
时竖直对称面马赫数分布云图，各喷管均实现了试

验段内预定马赫数流场的建立，验证了喷管设计方

法的可靠性。

图 ６　 基础模型 Ｍａ＝ １．２～１．６ 竖直对称面马赫数分布

图 ７　 缩比模型 Ｍａ＝ １．２～１．６ 竖直对称面马赫数分布

２．２　 竖直对称面气流密度梯度分布

图 ８ ～ ９ 为基础模型和缩比模型气流密度在竖

直对称面上的变化梯度分布云图。 在超声速喷管条

件下，从试验段入口位置开始（基础模型 ｘ 约为 ２．７，

·４６８·
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缩比模型 ｘ 约为 ０．３ 处），有 ２ 道对称的斜激波在试 验段内不断反射，由此可以确定菱形区的位置。

图 ８　 基础模型 Ｍａ＝ １．２～１．６ 竖直对称面气流密度梯度分布

图 ９　 缩比模型 Ｍａ＝ １．２～１．６ 竖直对称面气流密度梯度分布

２．３　 中心轴线马赫数分布曲线

图 １０ 为基础模型在不同马赫数下沿轴向马赫

数分布曲线。 马赫数沿流向基本平稳，略高于设计

马赫数。 图 １１ 为基础模型马赫数 １．６ 时沿中心轴

线马赫数分布曲线，在第一菱形区内，轴向马赫数有

比较明显的波动，整体呈先上升后下降的趋势，认为

在菱形区内仍有微弱的斜激波存在，使得菱形区内

马赫数波动。
图 １２ 为缩比模型马赫数 １．６ 时沿中心轴线马

赫数分布曲线。 其中，中心区域是指靠近轴线距离

８０％的区域而不包括边界层附近；全部截面则包括

了整个流道区域；对称线平均马赫数是指水平对称

线和竖直对称线所形成的“十”字线上平均马赫数

（不包括边界层附近）；轴线马赫数则是轴线位置点

上的马赫数。 可以看出：采用全部截面平均计算时，
平均马赫数较低，从进入试验段开始（ｘ 约 ０．３ 处）
马赫数线性减小，这是由于试验段没有扩开角度，边
界层逐渐变厚所导致的；不考虑边界层区域进行的

图 １０　 基础模型 Ｍａ＝ １．２～１．６ 轴向　 　 　 　 　 图 １１　 基础模型 Ｍａ＝ １．６ 轴向　 　 　 　 图 １２　 缩比模型 Ｍａ＝ １．６ 轴向

马赫数分布曲线 马赫数分布曲线 马赫数分布曲线

·５６８·
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计算，则平均马赫数较高；对称线平均马赫数分布和

轴线马赫数分布，在菱形区衔接位置有明显波动，而
中心区域平均马赫数分布曲线则看不到这个波动。
２．４　 边界层分布

基础模型与缩比模型喷管边界层修正半角相

同，约 ０．１°，基础模型和缩比模型喷管出口边界层设

计修正过度，导致实际马赫数要比设计马赫数偏高。
表 １ 为缩比模型和基础模型各马赫数下喷管出口的

边界层厚度（壁面至来流速度 ９９％点）占截面尺寸

的比例。 可以看到各马赫数下边界层厚度基本相

同，认为低超声速喷管边界层厚度发展基本一致，缩
比模型边界层厚度比基础模型大 １．６ 倍左右。

表 １　 缩比模型与基础模型喷管出口边界层厚度占比

喷管型面
边界层厚度占比 ／ ％

缩比模型 基础模型

Ｍａ＝ １．２ ８．３ ４．６

Ｍａ＝ １．３ ８．４ ４．６
Ｍａ＝ １．４ ８．３ ４．６
Ｍａ＝ １．５ ８．６ ５
Ｍａ＝ １．６ ８．５ ５

表 ２ 为缩比模型与基础模型流场均匀性指标数

值计算结果对比。 在平均马赫数方面，缩比模型与

基础模型相比 Ｍａ＝ １．２～１．６ 设计马赫数偏差分别为

４．１３％（２．０９％），３．８８％（１．５８％），３． ５２％（１． ２１％），
３．２３％（０．９６％）和 ２．８％（０．８２％）。 在马赫数均方根

偏差方面，缩比模型相比基础模型偏差为 ０．００１ ８
（４０％），０．００２ ５（４０．９８％），０．００２ ７（５２．９４％），０．００１ ４
（３１．１１％）和－０．００１ ７ （－４３．５９％）。 在轴向马赫数

梯度方面，缩比模型与基础模型偏差分别为 ０．０４１ ２
（９９．２８％），０． ０４２ ９（９６． ６２％），０． ０３１ １（９９． ３６％），
０．０２３ １（９４．６７％）和 ０．０１７ ３（９２．５１％）。

从数据对比可知，总体来说，基础模型相比缩比

模型流场性能更优，在平均马赫数方面基础模型更

接近设计马赫数；在马赫数均方根偏差方面，基础模

型数值计算结果均小于国军标先进指标 ０．００６，而缩

比模型 Ｍａ＝ １．３ 型面超过了该值，并且除 Ｍａ ＝ １．６
型面外，基础模型相比缩比模型马赫数均方根偏差

都要有所改善；在轴向马赫数梯度方面，基础模型相

比缩比模型有非常大的提高。 分析认为喷管位流设

计参数基本一致，出现上述差别的根本原因还在于

喷管位流型面的边界层修正。 风洞几何尺寸增大引

起雷诺数增大，壁面黏性减弱，流动越容易，壁面边

界层更薄，对位流型线的影响更小，进而由于边界层

修正带来的不利影响减弱，从而流场品质更佳。

表 ２　 缩比模型与基础模型数值计算结果对比

喷管型面 菱形区理论长度 平均马赫数 马赫数均方根偏差 轴向马赫数梯度

Ｍａ＝ １．２
缩比模型 ０．０８２ ９ １．２４９ ６ ０．００４ ５ ０．０４１ ５

基础模型 ０．６６３ ４ １．２２５ １ ０．００２ ７ ０．０００ ３

Ｍａ＝ １．３
缩比模型 ０．１０３ ８ １．３５０ ５ ０．００６ １ ０．０４４ ４

基础模型 ０．８３０ ８ １．３２０ ６ ０．００３ ６ ０．００１ ５

Ｍａ＝ １．４
缩比模型 ０．１２２ ５ １．４４９ ３ ０．００５ １ ０．０３１ ３

基础模型 ０．９８０ ０ １．４１７ ０ ０．００２ ４ －０．０００ ２

Ｍａ＝ １．５
缩比模型 ０．１３９ ８ １．５４８ ４ ０．００４ ５ ０．０２４ ４

基础模型 １．１１８ ０ １．５１４ ４ ０．００３ １ －０．００１ ３

Ｍａ＝ １．６
缩比模型 ０．１５６ １ １．６４４ ８ ０．００３ ９ ０．０１８ ７

基础模型 １．２４９ １ １．６１３ １ ０．００５ ６ －０．００１ ４

３　 结　 论

采用数值模拟方法，通过分析风洞试验段竖直

对称面马赫数分布云图、密度梯度云图和中心轴线

马赫数分布，研究了基础模型和缩比模型的喷管设

计结果。 通过对比 ２ 种模型的第一菱形区马赫数均

方根偏差、轴向马赫数梯度和平均马赫数等指标，分
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析得出基础模型相比缩比模型平均马赫数更接近设

计值、马赫数均方根偏差和轴线马赫数梯度更小、流
场性能更佳。 即不同尺寸风洞在相同马赫数下边界

层修正角度取相同值时，尺寸较大的风洞边界层较

薄，修正型面更接近真实情况，从而能获得更好的

流场。
边界层厚度的变化相比风洞尺寸的改变要小，

试验段尺寸增大 ８ 倍，边界层厚度增加约 １．６ 倍。

喷管层流关键设计参数可不随几何尺寸变化而改

变，但考虑边界层修正量时，既不能不做任何改变，
也不能简单地跟随几何尺寸进行缩放。

下步将增加数值计算案例和试验数据对比，深
入研究流场质量满足国军标先进指标、可连续变马

赫数调节的柔壁喷管快速工程设计方法参数影响

规律。
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